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薛 瑞 ,西安 交通 大 学 航天 航空 学 院 副教授 博士 生 导师 ,陕西 省 优秀 博 
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斜 爆 震 燃烧 与 斜 爆 震 发 动机 研究 进展 


薛 瑞 , 杜 网, 丁 国 誉 , 杨 志 龙 , 吴 云 凯 
(西安 交通 大 学 航天 航空 学 院 复杂 服役 环境 重大 装备 结构 强度 与 寿命 全 国 重点 实验 室 ,710049 西安 ) 


摘 要 :发 展 更 高 性 能 的 吸 气 式 高 超 动力 成 为 未 来 高 超声 速 飞 行 器 研制 的 重 中 之 重 。 现 有 基于 煤 
油 燃料 的 超 燃 冲压 发 动机 ,主要 以 爆燃 模式 组 织 燃 烧 , 在 高 来 流 马 赫 数 (Mao=8) 条 件 下 ,将 面临 高 
来 流 总 温带 来 的 高 温 离 解 和 化 学 非 平衡 效应 所 带 来 燃料 的 能 量 难以 充分 释放 和 利用 的 难题 , 相 比 
之 下 , 针 爆 震 组 织 燃烧 更 接近 于 等 容 燃 烧 , 具 有 燃烧 释 热 速率 快 、 热 循环 效率 高 等 优势 ,是 一 种 可 应 
用 于 高 马赫 数 吸 气 式 动力 的 理想 燃烧 模式 。 斜 爆 震 发 动机 能 够 显著 缩短 燃烧 室 长 度 ,减少 释 热 面 
积 ,是 高 马赫 数 飞 行 器 极 具 潜 力 的 吸 气 式 动力 方案 。 其 中 , 斜 爆 震 发 动机 内 流 道 各 部 件 的 匹配 设 
计 、 燃 料 喷 注 -混合 、 斜 爆 震 波 的 起 爆 与 驻 定 等 是 斜 爆 震 发 动机 研制 的 关键 技术 ,是 当前 高 超声 速 领 
域 的 研究 热点 。 但 由 于 其 面临 的 高 速 、 高 总 温 总 压 的 来 流 条 件 以 及 爆 有 震波 在 流 场 中 的 强 间断 与 高 
速 传播 特性 等 , 现 有 试验 与 数值 模拟 研究 手段 难以 开展 精细 的 燃烧 流动 机 制 研究 ,进而 限制 了 相关 
控制 机 理 的 揭示 与 高 精度 模型 的 建立 ,使 得 儿 爆 震 发 动机 工程 研制 较为 困难 ,当前 研究 仍 存在 许多 
值得 探讨 的 地 方 ,文章 在 综述 的 同时 对 下 一 步 研 究 提 出 相关 建议 。 
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Research status of oblique detonation combustion 
and oblique detonation engine 


XUE Rui, DU Peng, DING Guoyu, YANG Zhilong, WU Yunkai 


(State Key Laboratory for Strength and Mechanical Structures ,School of Astronautics , 
Xi'an Jiaotong University 710049 Xi'an, China) 


Abstract:The development of higher performance aspirated hypersonic propulsion has become the most 
important thing in the development of hypersonic vehicles in the future. The existing scramjet engine based 
on kerosene fuel is mainly organized in detonation mode. Under the condition of high inflow Mach number 
(Ma z8) ,it is difficult to fully release and utilize fuel energy due to the high-temperature dissociation and 
chemical non-equilibrium effect of high inflow total temperature zone. In contrast , combustion with inclined 
detonation structure is closer to constant volume combustion. With the advantages of fast combustion heat 
release rate and high thermal cycle efficiency ,it is an ideal combustion mode which can be applied to high 
Mach number inspiratory power. Oblique detonation engine can significantly shorten the length of the com- 
bustion chamber and reduce the heat release area, which is a promising aspirating power scheme for high 
Mach number aircraft. Among them, the matching design of each component in the internal flow path of ob- 
lique detonation engine , fuel injection-mixing , initiation and residence of oblique detonation wave are the 
key technologies in the development of oblique detonation engine , and are the research hotspots in hyper- 
sonic field at present. However, due to the high speed , high total temperature and total pressure flow condi- 
tions and the strong discontinuous and high-speed propagation characteristics of detonation waves in the 
flow field,the existing experimental and numerical simulation research methods are difficult to carry out 
detailed research on the combustion flow mechanism , thus limiting the disclosure of relevant control mech- 
anisms and the establishment of high-precision models, making it difficult to develop oblique detonation 
engine engineering. There are still many places worth exploring in the current research, and this paper 
summarizes and puts forward relevant suggestions for the next research. 
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第 41 S 


人 类 向 天 空 .宇宙 探索 的 征途 从 未 停止 。1903 
年 ,莱特 兄弟 首次 试飞 了 “飞行 者 一 号 ”, 是 世界 上 
第 一 架 依 靠 自 身 动 力 、 持 续 滞 空 不 落地 的 飞机 。 
1947 年 10 月 ,美国 试飞 员 耶 格 尔 在 美国 加 利 福 尼 
亚 州 南部 上 空 驾 驶 X-1 试验 飞机 脱离 B-29 母 机 之 
后 上 升 到 1.2 万 米 高 空 ,在 此 高 度 上 达到 
1 066 km/h 的 速度 ,成 为 人 类 突破 音 障 的 第 一 人 。 
从 此 ,人 类 迈 向 超声 速 飞行 时 代 。 更 快 、 更 高 成 为 当 
前 飞行 右 设 计 的 首要 目标 。1946 年 ,钱学森 先生 首 
次 提出 “高 超声 速 (hypersonic )” 概念" ,即将 飞行 
速度 大 于 5 倍 声速 称 之 为 高 超声 速 。 高 超声 速 飞行 
器 的 推进 技术 是 实现 飞行 器 在 高 超声 速 来 流 条 件 下 


NASP ( National Aerospace System Plan) 0531 , Hyper-X 
ij^ .欧洲 LAPCAT 计划 (the Long-Term Advanced 
Propulsion Concepts and Technologies Program) ^ 、 德 
SHEFEX 计划 (the Sharp Edge Flight Experiment 
Program) [671 等 。 

超 燃 冲压 发 动机 因 其 结构 简单 .部件 少 、 无 需 携 
带 氧 化 剂 的 特点 ,成 为 高 超声 速 飞行 器 推进 系统 的 
首要 选择 。 其 中 ,以 超 燃 冲压 发 动机 作为 动力 装置 
的 X-43 系列 高 超声 速 飞行 器 是 美国 Hyper-X 计划 
最 主要 的 成 果 之 一 。 于 2004 年 由 飞 马 座 火 箭 带 向 
指定 轨道 后 在 约 95 000 英尺 的 高 空中 以 大 约 马 赫 数 
7 的 速度 持续 飞行 了 11 s” ,同年 又 以 马赫 数 10 的 


能 够 稳定 运行 的 关键 1。 以 美国 .俄罗斯 为 首 的 国 
家 及 地 区 发 展 了 一 系列 相应 的 研究 计划 ,例如 美国 


& 行 速度 再 次 试飞 成 功 ,这 标志 着 高 超声 速 推进 技 
术 已 迈进 工程 应 用 阶段 。 然 而 对 于 更 高 的 飞行 速 
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度 , 即 马赫 数 9 以 上 时 , 超 燃 冲压 发 动机 为 维持 良好 
推进 性 能 所 需 的 良好 的 燃料 摊 混 及 稳定 燃烧 等 导致 
燃烧 室 较 长 ,进而 造成 内 壁面 摩擦 阻力 急剧 增 大 ,使 
整 机 推进 性 能 及 燃烧 效率 降低 。 因 此 ,寻求 更 为 高 
效 的 燃烧 模式 以 从 根本 上 解决 动力 问题 则 是 更 为 有 
效 的 解决 思路 。 

超 燃 冲压 发 动机 组 织 燃 烧 过 程 更 接近 于 布雷 顿 
循环 ,是 一 种 等 压 燃烧 循环 。 相 比 之 下 ,以 爆 震 组 织 
燃烧 更 接近 于 等 容 燃 烧 , 具 有 燃烧 释 热 速 率 快 、 热 循 
环 效 率 高 等 优势 ,是 一 种 可 应 用 于 吸 气 式 发 动机 的 
理想 燃烧 模式 。 焊 震波 是 在 预 混 可 燃气 中 以 超声 速 
传播 的 燃烧 波 。 目 前 提出 的 基于 爆 震 燃烧 组 织 燃烧 
的 新 型 发 动机 概念 主要 有 脉冲 爆 震 发 动机 (pulse 
detonation engine, PDE) ?! .旋转 爆 震 发 动机 (rotating 
detonation engine , RDE ) Ar D 及 和 斜 爆 震 发 动机 (ob- 
lique detonation engine,ODE)00 。 如 图 1 所 示 ,其 中 
脉冲 爆 震 发 动机 和 旋转 爆 震 发 动机 均 是 一 种 以 爆 震 
波 周期 性 传播 产生 推力 的 推进 装置 。 不 同 的 是 , 脉 
冲 爆 震 发 动机 在 每 个 传播 周期 均 需 要 完成 一 次 点 
XU 。 在 单个 工作 循环 内 , 仅 最 后 一 个 过 程 做 功 产 
ERED. 与 脉冲 爆 震 发 动机 不 同 的 是 ,旋转 爆 震 
发 动机 仅 需 一 次 点 火 , 爆 震波 在 周 向 上 持续 运动 排 
出 燃烧 产物 产生 推力 。 与 这 两 种 发 动机 的 工作 原理 
不 同 , 斜 爆 震 发 动机 利用 斜 臂 诱导 的 一 道 驻 定 的 斜 
爆 震 波 产生 推力 , 横 面 在 其 中 起 诱导 点 火 作用 ,无 需 
外 加 点 火 装置 。 因 此 笠 爆 震 发 动机 又 名 驻 定 爆 震波 
发 动机 (stationary detonation engine, SDE) 。 相 比 于 
脉冲 爆 震 发 动机 和 旋转 爆 震 发 动机 , 斜 爆 震 发 动机 
因 其 具有 结构 简单 、 燃 烧 室 尺寸 小 、 比 冲 高 等 优势 ， 
近年 来 受到 学 界 和 工业 界 越 来 越 多 的 关注 ,被 认为 
在 飞行 速度 马赫 数 9 以 上 具有 更 大 的 应 用 潜力 。 

“水 平 起 降 航天 运输 系统 ”是 国家 “十 四 五 ” 规 
划 的 战略 科技 前 沿 ,对 国防 安全 具有 重要 意义 。 随 
着 高 超声 速 飞行 器 的 发 展 , 吸 气 式 高 超 动力 将 成 为 
未 来 水 平 起 降 航天 运载 器 和 高 超声 速 临 近 空 间 飞 行 
需 的 理想 动力 形式 。 飞 行 马赫 数 8 ~ 15 范围 的 吸 气 
式 发 动机 有 3 个 主要 特征 :中 高 马赫 数 发 动机 进 气 
道 出 口 速度 超过 2 000 m/s ,燃料 驻 留 时 间 短 ,组 织 
燃烧 困难 ,尤其 对 RP-3 航空 煤油 ,点 火 延 迟 时 间 比 
氢气 燃料 长 1 ~2 个 量 级 ,燃烧 室 长 度 要 比 氢气 燃料 
长 1~2 个 量 级 ,这 在 工程 上 是 不 可 实现 的 ;@) 发 动 
机 的 推力 与 燃烧 压 比 成 正比 ,为 了 获得 更 高 的 推力 ， 
需要 选择 燃烧 压 比 更 高 的 燃烧 模 态 ; @ 高 马赫 数 飞 


Ts B) CU, SA es JA. VT Gad 8 开始 ,发 动机 具 
备 自 点 火 的 优势 和 特点 ,而 且 由 于 发 动机 隔离 段 气 
流速 度 高 ,发 动机 不 存在 不 起 动 问题 ,可 以 实现 当量 
比 1.0 的 燃烧 ,应 该 充分 利用 这 个 优势 。 斜 爆 震 发 
动机 满足 上 述 3 点 要 求 ,成 为 目前 最 合适 的 动力 
方案 。 


(a) 脉冲 爆 震 发 动机 (美国 普 拉 特 * 惠 特 尼 公 司 )” 


(b) 旋转 爆 震 发 动机 (美国 国家 航空 航天 局 ) 


A 


(c) 斜 爆 震 发 动机 验证 模型 (中 国 科学 院 力学 研究 所 )" 


Al 基于 爆 震 组 织 燃烧 的 新 型 高 超声 速 发 动机 


Fig.1 New hypersonic engines based on 


detonation induced combustion 

和 斜 爆 震 发 动机 内 流 道 各 部 件 的 匹配 设计 、 燃 料 
喷 注 ,混合 与 斜 爆 震 的 起 爆 与 驻 定 等 是 斜 爆 震 发 动 
机 研制 的 关键 技术 。 然 而 ,由 于 其 存在 斜 爆 震 现象 
及 波 面 结 构 复杂 、 爆 震波 驻 定 于 稳定 燃烧 机 理 还 未 
有 效 揭示 以 及 试验 困难 等 问题 ,目前 仍 处 于 基础 研 
究 阶段 ,本 研究 就 斜 爆 震 波 特 性 及 和 斜 爆 震 发 动机 当 
前 的 研究 现状 进行 综述 ,并 对 斜 爆 震 发 动机 及 其 内 
流 道 设计 所 需 的 关键 基础 科学 问题 提出 建议 ,以 期 
为 此 种 发 动机 下 一 步 工 程 研制 所 需 的 构 型 设计 与 性 
能 提升 提供 参考 。 
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1 爆 震 现象 与 理论 


目前 存在 两 种 能 够 自持 的 燃烧 波 , 即 爆燃 波 和 
爆 震 波 。 爆 燃 波 本 质 上 是 一 道 扩散 波 , 传 播 速度 常 
为 m/s 量 级 “|。 与 爆燃 波 相 比 , 爆 震 波 由 前 导 激 波 
和 其 后 面 的 反应 锋面 紧密 耦合 而 成 ,传播 速度 可 达 
km/s 量 级 ,相对 于 波 前 反应 物 以 超声 速 传播 。 前 导 
激 波 先 对 反应 物 进行 压缩 以 提高 其 温度 和 压强 。 同 
时 ,在 此 作用 下 解 离 出 促进 化 学 反应 的 自由 基 。 随 
后 的 燃烧 释 热 致 使 温度 上 升 ,推动 波 面 继续 传播 ,此 
为 爆 震 波 的 自持 传播 。 爆 震 燃烧 现象 由 NOBLE 
等 ” 预 混 可 燃气 燃烧 中 发 现 ,是 一 种 超声 速 燃 烧 现 
象 。 除 气相 爆 震 以 外 ,在 工业 生产 中 粉尘 爆炸 时 也 
有 爆 震 现象 的 出 现 ” 。MALLARD 等 利用 滚 简 
式 相 机 观察 到 火焰 的 爆燃 转 爆 震 过 程 ( deflagration 
to detonation , DDT) ,证 实 两 种 燃烧 模式 在 同 种 气态 
混合 物 中 共存 的 可 能 性 。 此 外 , 爆 震 现象 还 在 天 体 
物理 领域 中 的 超新星 爆炸 中 出 现 '” 。 

按照 点 火 能 量 大 小 , 爆 震 波 的 起 爆 可 分 为 直接 
起 爆 和 爆燃 转 爆 震 起 爆 。 对 爆燃 转 爆 震 过 程 已 开展 
相应 的 数值 "和 实验 研究 |, 通常 采用 在 管道 中 
布置 障碍 物 的 方式 加 速 爆燃 火焰 以 诱导 起 爆 。 当 外 
界 提供 足够 大 的 点 火 能 量 ,可 诱发 直接 起 爆 , 常 见 的 
点 火 方式 有 电 火 花 塞 点 火 .引爆 丝 点 火 、 热 射流 方式 
的 引爆 管 点 火 和 爆 震 波 点 火 。 当 初始 点 火 能 量 不 足 
时 ,更 易 引 发 的 爆燃 波 率先 在 可 燃气 中 形成 。DDT 
过 程 通常 伴随 着 消 流 火焰 加 速 ,热点 爆炸 等 现象 ,这 
些 进一步 地 增 大 爆燃 波 的 传播 速度 ,最 终 形 成 爆 震 
波 达到 起 爆 的 目的 。ORAN 等 "通过 分 析 多 维 激 
波 - 油 流 火焰 相互 作用 数值 模拟 结果 进一步 前 释 爆 
燃 转 爆 震 过 程 形 成 原因 、 发 生 位 置 ,其 认为 汗 流 火焰 
本 身 不 会 转变 成 爆 震 波 ,而 是 通过 其 周围 的 反应 性 
梯度 形成 “热点 ”进一步 转化 成 爆 震 波 (图 2)。 

目前 , 经 典 爆 震 理 论 主 要 有 CJ ( Chapman- 
Jouguet) 理论 和 ZND ( Zeldovich-Von Neumann-Doe- 
ring) 理论 。 当 处 于 CJ 爆 震 状态 时 ,生成 物 的 传播 速 
度 为 当地 声速 。 当 爆 震 波 速 度 大 于 CJ 解 对 应 的 速 
度 时 ,Rayleigh 线 和 Hugoniot 曲线 相交 ,交点 分 别 对 
应 强 爆 震 解 与 弱 爆 震 解 。 区 别 在 于 波 后 速度 与 当地 
声速 的 关系 (图 3)。 较 大 的 解 对 应 波 后 速度 大 于 当 
地 声速 法 向 分 量 为 亚 声速 的 情况 ,为 欠 驱 动 爆 震 
波 ,对 应 弱 爆 震 状态 。 相 反 地 , 强 爆 震 解 的 波 后 法 向 
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速度 大 于 马赫 1 ,为 过 驱动 爆 震 波 。 因 此 过 驱动 度 / 
以 速度 来 表示 为 1 = (wwa)? ,其 中 为 " 波 后 流动 速 
度 , va 为 CJ 爆 震 状态 下 波 后 气体 的 流动 速度 。 一 


般 地 , 波 后 气流 保持 亚 声速 对 应 斜 爆 震波 角度 的 最 
KEN Bo ,其 值 与 爆 震波 脱 体 角度 相差 不 超过 1°。 
通常 情况 下 ,有 学 者 认为 弱 欠 驱动 爆 震 波 是 非 物理 
fit ^ ,因为 此 时 棉 面 诱导 形成 的 马赫 波 角 小 于 斜 激 
波 角度 ,这 种 情况 也 被 学 者 成 为 “病态 爆 震 "| 。 


15 20 25 
F 


(cm) 15 20 25 (em) 


(10 g/cm ) 
5 10 20 4060 


02 1 
到 2 爆燃 转 爆 震 过 程 障碍 物 诱 导 起 爆 数值 模拟 
Fig.2 Numerical simulation of obstruction-induced initiation 
[17] 


in deflagration-to-detonation process 
CJ 理论 基于 化 学 反应 速率 无 限 快 假设 ,忽略 化 
学 反应 过 程 。 在 CJ 理论 限定 下 , 爆 震 波 后 气体 法 向 
马赫 数 为 1(M, =1), 即 可 求解 出 爆 震波 波 后 参数 。 
ZND 理论 在 此 基础 上 考虑 了 化 学 动力 学 过 程 ,假定 
前 导 激 波 后 面 紧 随 一 定 厚度 的 化 学 反应 区 。ZND 理 
论 由 ZELDOVICH (1940) , VON NEUMANN (1942) 
和 DORING 分 别提 出 。ZND 模型 认为 爆 震 波 结构 
由 前 导 激 波 面 .诱导 区 和 后 面 的 化 学 反应 区 组 成 。 
预 混 可 燃气 经 前 导 激 波 达 到 起 爆 所 需 的 高 温 高 压 状 
态 , 经 诱导 区 在 化 学 反应 区 末端 达到 平衡 的 CJ AR 
态 , 即 波 后 速度 为 当地 声速 。 根 据 之 前 的 分 析 , 求 解 
波 后 参数 的 关键 在 于 化 学 反应 过 程 的 合理 简化 , 即 
放 热 量 0 的 求解 。 因 此 ,基于 ZND 爆 震 波 模型 的 计 
算 结 果 与 实验 仍 有 差异 。 
CJ 理论 和 ZND 模型 所 描述 的 都 是 一 维 定常 的 
爆 震 波 。 实 际 上 ,以 往 有 研究 人 员 通 过 烟 迹 法 "和 
高 速 摄影 技术 '” 捕捉 到 起 伏 状 的 爆 震 波 波 面 结构 。 
爆 震 波 阵 面 运动 在 烟 迹 图 上 留 下 “鱼鳞 状 ” 结构 痕 
迹 , 称 为 爆 震 胞 格 。 图 4(a) 为 爆 震 波 反 射 后 的 烟 迹 
图 。 经 惰性 气体 的 稀释 , 爆 震 波 的 胞 格 尺度 呈现 出 
一 定 的 规律 性 。 如 图 4(c) 所 示 ,PINTGEN 45 7 3 
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过 向 H,-0, 混 合 物 中 加 入 85% 氯气 稀释 ,成 功 抑制 
爆 震 不 稳定 性 。 
y =P/po 
51.6 um 64.5 um 77.4 um 
Hugoniot 线 ) | 
一 一 一 Rayleigh £X f 
ns 90.3 um 103.2 um 116.1 um 
(b) 爆 震 波 阵 面 实验 高 速 摄影 照片 ” 
Co , CURA 
x-v/v, 
(a) 相 切 解 
y -p/p. (c) Z ArfFERITE,-O, P ERE URL R7" 
图 4 爆 震 波 胞 格 结构 实验 照片 
Fig.4 Photographs of detonation wave cell structure experiment 
Hugoniot 线 
cue num de 2. 和 斜 爆 震波 与 斜 爆 震 燃烧 基本 特性 
高 速 可 燃气 流 过 棉 面 时 会 形成 一 道 斜 激 波 , 越 
过 和 斜 激 波 ,气体 温度 和 压强 大 幅度 升 高 ,在 一 定 条 件 
NN 下 , 激 波 面 与 燃烧 波 耦合 可 形成 驻 定 的 斜 爆 震波 。 
= 和 斜 爆 震 波 驻 定 过 程 取 决 于 来 流 可 燃气 的 温度 、 压 强 、 
x-—vw/v, S ep TY s = uu. 

(b) 相交 解 速度 等 多 个 参数 以 及 棉 面 角度 。 对 斜 爆 震 发 动机 来 


到 3 Rayleigh 线 和 Hugoniot 曲线 理论 解 
Fig.3 Theoretical solution of Rayleigh line 


and Hugoniot curve 

近年 来 , 随 着 实验 和 数值 模拟 研究 手段 的 不 断 
发 展 , 爆 震 波 的 胞 格 尺度 逐 渐 被 定量 表示 , 且 其 结 
与 实验 结果 吻合 良好 。 爆 震波 的 临界 直径 , 即 爆 震 
波 在 管道 中 传播 至 无 约束 空间 的 最 小 管道 直径 ,与 
胞 格 尺度 密切 相关 ,通常 情况 下 ,临界 直径 d, 与 胞 
格 尺寸 A 的 关系 为 d. = 13A. ,该 结论 在 混合 物 被 毛 
气 高 度 稀释 后 失效 '" 。 


E. 
we, 


(2) 爆 震 波 阵 面 烟 迹 照片 


说 , 爆 震波 能 否 稳定 驻 定 是 关乎 发 动机 能 否 平稳 运行 
的 关键 问题 。 因 此 ,对 斜 爆 震 波 在 多 种 来 流下 的 起 爆 
驻 定 以 及 波 面 结构 的 研究 是 十 分 必要 的 ,国内 外 学 者 
对 此 开展 了 大 量 研 究 , 取 得 了 一 些 进 展 。 

早期 ,受制 于 实验 和 数值 方法 的 局 限 性 ,理论 分 
析 是 斜 爆 震 研究 主要 的 研究 手段 。PRATT 4&7" 给 
出 了 斜 爆 震 波 极 曲线 、 波 后 参数 (温度 、 压 强 等 ) 以 
及 斜 爆 震 波 的 驻 定 范围 。ZHANG 等 ”通过 迭代 求 
解 吉 布 斯 自由 能 极 小 值 的 方法 确定 斜 爆 震波 波 后 参 
数 ,与 数值 模拟 结果 吻合 良好 。GUO 等 .采用 同样 
的 放 热量 计算 方法 ,对 甲烷 /空气 诱导 的 斜 爆 震波 极 
曲线 及 波 后 参数 建立 数学 模型 ,发 现 来 流速 度 和 燃 
料 放 热 量 是 影响 斜 爆 震波 驻 定 窗口 的 主要 因素 , 随 
着 燃料 当量 比 增 大 或 来 流速 度 减 小 , 斜 爆 震 波 的 驻 
定 窗 口 随 之 减 小 ,燃料 释 热 和 来 流动 能 的 耦合 对 斜 
爆 震 驻 定 特性 有 重要 影响 。 

针对 高 马赫 数 来 流下 空气 解 离 现象 , 伍 智 超 
等 "建立 了 一 种 考虑 真实 气体 模型 下 的 斜 爆 震 波 
波 后 参数 非 线 性 方程 组 求解 方法 ,结果 表明 相 比 于 


投稿 网 站 :http://cjam. xjtu. edu. en 微 信 公众 号 :应 用 力学 学 报 


246 应 用 力学 学 报 


量 热 完 全 气体 假设 ,在 相同 来 流 条 件 下 真实 气体 具 
有 更 宽 的 驻 定 范围 ; 增 大 燃料 当量 比 会 缩小 驻 定 范 
围 , 增 大 来 流 马 赫 数 则 会 拓宽 爆 震 波 驻 定 窗 口 , 爆 震 
波 的 驻 定 需要 来 流 条 件 与 棉 面 角度 匹配 。 张 镭 江 
等 “同样 建立 了 考虑 真实 气体 效应 下 爆 震 波 波 后 
参数 求解 方法 ,并 与 总 包 反 应 机 理 下 爆 震 波 流 场 参 
数 进 行 对 比 。 结 果 表明 ,考虑 真实 气体 效应 后 爆 震 
波 驻 定 窗口 得 以 拓宽 主要 是 由 于 增 大 了 气体 比 热 
Eo HEU RAEE EE: ,考虑 了 紧 随 爆 震 波 后 
面 的 Taylor 波 的 影响 。 通 过 数值 求解 Euler 方程 以 
及 理论 分 析 得 到 Taylor 波 对 爆 震 波 作用 规律 ,发 现 
Taylor 波 减 小 了 驻 定 条 件 下 的 斜 臂 角 度 , 扩 宽 了 和 斜 
爆 震 波 的 驻 定 窗口 ,Taylor 波 对 不 同 来 流 压强 下 和 斜 
爆 震 波 驻 定 窗 口 均 有 微弱 促进 作用 。 除 分 析 爆 震波 
驻 定 特性 外 , GHORBANIAN 等 站 还 提出 了 一 种 理 
论 构 造 的 特殊 斜 爆 震波 结构 (图 5) ,第 一 个 攀 面 诱 
导 的 斜 激 波长 度 与 最 终 爆 震波 诱导 区 长 度 相同 , 且 
在 两 个 棉 面 交点 有 处 诱导 出 一 道 CJ 爆 震波 ,与 斜 激 
波 的 交点 相交 于 点 P, 并 在 角度 较 大 的 第 二 个 斜 壁 
诱导 产生 过 驱动 斜 爆 震波 。 并 分 析 了 该 结构 爆 震 波 
流 场 解 ,给 出 该 结构 爆 震波 驻 定 窗口 是 0<0, < 0,.， 
其 中 9,, 是 CJ 爆 震 波 HP 的 极 曲 线 与 过 驱动 爆 震波 
极 曲线 交点 对 应 的 斜 臂 角度 。 

以 上 理论 求解 方法 大 多 将 斜 爆 震 波 视 为 平整 光 
滑 ,没有 考虑 其 实际 结构 。 实 际 上 ,和 斜 爆 震 波 流 场 是 
由 横 面 尖 部 的 非 反应 和 斜 激 波 、 诱 导 区 一 系列 爆燃 
波 滑 移 线 以 及 与 燃烧 波 紧密 耦合 的 斜 激 波 呈 1 。 
1996 年 , VIGUIER 45" 在 斜 激 波 管 中 进 行 斜 爆 震 
实验 ,捕捉 到 了 LI 等 ”于 1994 年 提出 的 斜 爆 震 波 
典型 结构 ,如 图 6 所 示 , 不 同 的 是 实验 中 三 波 点 处 产 
生 了 明显 的 横向 激 波 结 构 。 


shear layer 


图 5 ” 双 横 面 诱导 爆 震波 结构 示意 图 ”' 
Fig.5 The schematic of the structure of the induced detonation 


wave with a double wedge plane"?! 
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Nonreactive 
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Slip Line 


Induction Deflagration 
Zone Waves 


(a) LI 典型 斜 爆 震 波 结构 


(b) VIGUIER 3:2 Gt BA E Y 


图 6 LI?" 典型 斜 爆 震 波 结构 和 VIGUIER” 实验 纹 影 照片 对 比 


Fig.6 Comparison between LI" typical oblique detonation 


wave structure and VIGUIERU experimental Schlieren image 

由 于 高 超声 速 推进 所 需 的 来 流 条 件 在 地 面 难以 
复 现 ,因此 早期 对 于 驻 定 爆 震波 的 实验 研究 主要 采 
用 高 速射 弹 诱导 起 爆 的 方法 。 在 这 一 阶段 ,人 研究 重 
点 为 驻 定 爆 震波 结构 及 波 后 燃烧 振荡 机 制 。 
LEHR' 采用 高 速射 弹 在 氢气 /空气 预 混 可 燃气 中 
诱导 起 爆 试验 。 通 过 纹 影 技术 观测 到 亚 爆 震 、 跨 爆 
震 与 超 爆 震 3 种 燃烧 模 态 ,捕捉 到 直接 起 爆 的 斜 爆 
震波 以 及 激 波 诱导 2 种 燃烧 模式 ,同时 从 反应 面 锯 
齿 状 裙 皱 上 判断 得 出 不 稳定 振荡 燃烧 模 态 。 得 益 于 
大 量 理 论 分 析 和 实验 研究 的 相继 开展 , 射 弹 诱导 起 
爆 机 理 被 系统 地 阐释 。90 年 代 中 期 ,LEE' 提 出 可 
将 高 速射 弹头 部 激 波 类 比 于 线 能 量 源 产生 的 圆柱 形 
冲击 波 。 圆 柱 冲 击 波 起 爆 爆 震波 的 单位 长 度 临界 能 
EH E, = 10ypoMwA” ,其 中 y 为 预 混 气 的 比 热 比 ， 
Po Wu 和 入 分 别 为 可 燃气 的 初始 压力 、 预 混 气 的 CJ 
爆 震 马赫 数 以 及 胞 格 尺寸 。 根 据 能 量 守 恒 , 预 混 气 
能 量 增加 来 自 于 高 速射 弹 对 预 混 气 在 单位 长 度 上 做 
的 功 。 同 时 , 它 也 等 于 射 弹 迎 风 受 到 的 阻力 , 即 
Fi 2q,AC, ,其 中 , gq, A 和 Cu 分 别 为 来 流 的 动 压 、 
射 弹 迎风 面积 以 及 阻力 系数 。 

LEE sj VASILJEV ^ 分 别提 出 高 速射 弹 诱 导 
直接 起 爆 的 判断 准则 , 即 Fa m ES 。 之 后 ,HIGGINS 
等 “在 不 同 的 射 弹 速度 (2 ~5 Ma) 下 开展 了 相应 的 
验证 实验 ,结果 表明 射 弹 以 CJ 爆 震 速度 运动 时 的 实 
验 结果 与 VASILJEV-LEE 准则 吻合 良好 , 当 v < vo 
时 ,判别 准则 在 预 混 气 环境 压力 高 于 100 kPa 时 失 
AK. JU 等 ”通过 数值 模拟 及 理论 分 析 手 段 , 认为 
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VASILJEV -LEE 准则 忽略 了 点 火 延 迟 效 应 。 据 此 ， 
JU SO 提出 基于 达 姆 科勒 数 Da 的 化 学 动力 学 准 
W, BI Da, = Til Taw S1, KP v, Tl a, 分 别 为 点 
火 延 迟 时 间 以 及 射 弹 运 动 时 间 。 结 合 VASILJEV- 
LEE 的 能 量 准 则 和 JU 的 化 学 动力 学 准则 可 以 弥补 
高 压 下 射 弹 速 度 小 于 CJ 爆 震 马赫 数 时 的 理论 模型 。 
VERREAULT 等 (站 对 以 上 两 条 准则 开展 验证 实验 ， 
向 70% 氯气 稀释 的 H,-0, 混 合 气 中 以 2.5 km/s(1.5 
倍 OJ 速度 ) 射 入 锥 角 ` 初 始 压 力 不 同 的 弹丸 ,捕捉 到 
多 种 燃烧 状态 ,分 别 是 :前 爆 震 模式 ,后 爆 震 模式 ,不 
稳定 模式 , 波 分 裂 模式 以 及 惰性 激 波 模式 (图 7)。 
" " 


7. 不 同 锥 角 射 弹 诱导 的 5 种 燃烧 模式 
Fig7 Five combustion modes induced by different 


cone-angle projectiles ^*' 


KASAHARA 等 ”将 球形 弹丸 射 人 毛 气 稀释 的 
H,-0, 混合 物 中 ,捕捉 到 驻 定 的 CJ 斜 爆 震 波 ,并 通 
过 理论 分 析 给 出 其 驻 定 临界 条 件 及 临界 系数 的 半 经 
验方 程 。 

近期 , 尚 甲 豪 等 ”使 用 中 科 院 力学 所 DBR 二 
级 轻 气 炮 将 球 头 弹丸 加 速 至 2. 2 ~3.7 km/s, 以 高 速 
HA H,/0, 预 混 气 中 。 对 不 同 弹丸 速度 Ufa 充气 
压力 等 参数 下 高 速射 弹 诱 导 爆 震波 开展 实验 研究 ， 
实验 装置 及 结果 如 图 S 所 示 。 在 由 低 到 高 3 种 不 同 
射 弹 速 度 工 况 下 分 别 观察 到 激 波 诱导 燃烧 、 爆 震波 、 
斜 爆 震波 3 种 燃烧 模式 ,测量 得 到 的 斜 爆 震波 激 波 
角 与 理论 相差 不 超过 10% 。 通 过 测量 波 面 法 向 速 
度 发 现 , 爆 震 波 的 传播 速度 将 由 弹丸 飞行 速度 衰减 
至 接近 实验 气体 的 CJ 爆 震 速度 。 


Cavilux HF Concave mirror 1 


Plane mirror 2 à 
i : IR 
M 
Concave mirror 2 ü camera 
High-speed 
camera 


(a) 实验 系统 示意 图 


(b) 爆 震 波 阴 影 照片 
图 8 高 速射 弹 诱导 斜 爆 震 实验 rml 

Fig.8 Experiment on oblique detonation induced 

by high velocity projectile ^' 

MEADA 4" ze [r] B] so REF OT RE e RR A 
诱导 起 爆 实验 , 射 弹 速度 从 略 小 于 CJ 爆 震 速度 到 
CJ 爆 震 速度 的 1.8 倍 。 利 用 高 速 相 机 和 纹 影 技术 
捕捉 到 不 同 的 爆 震 波 结构 高 分 辨 率 照片 ,发 现 一 种 
Straw Hat 结构 燃烧 机 制 , 如 图 9 所 示 。 

MEADA 等 还 对 高 速射 弹 三 维 曲 率 效 应 和 尺度 
效应 对 斜 爆 震 的 影响 开展 研究 ,结果 表明 三 维 曲 率 
效应 对 爆 震 波 传播 速度 有 削弱 作用 。 


Trajectory of the transition points (Upper side) 


Trajectory of 
the projectile® 


Local explosion 


Trajectory of the transition points (Lower side) 
图 9 等 高 速射 弹 诱 导 爆 震波 Straw Hat 结构 
Fig.9 High velocity projectiles induced detonation 
[41] 


wave Straw Hat structure 
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对 和 斜 爆 震 在 高 超声 速 推进 中 的 应 用 来 说 ,在 地 
面 风 洞 中 开展 基于 斜 劈 诱 导 的 爆 震 实验 是 十 分 必要 
和 关键 的 。 由 于 自 点 火 温度 相对 较 低 ,H, 成 为 诱导 
起 爆 斜 爆 震 波 的 主要 燃料 选择 。 早 在 1963 年 , RU- 
BINS 等 在 加 热风 洞开 展 了 来 流 马 赫 数 为 3、 总 温 
X 2.000 K 的 H, 燃料 激 波 诱导 燃烧 实验 , 模 面 角度 
设置 为 28°, 由 于 压力 较 低 ,燃烧 在 和 斜 激 波 的 诱导 下 
缓慢 进行 ,没有 与 和 斜 激 波 耦 合 形成 爆 震 波 。1998 
年 ,STERLING 4?! 7E Caltech T-5 El rii 3E es A ist 
波 风 洞 中 开展 了 以 Ho 为 燃料 的 斜 爆 震波 驻 定 实验 ， 
装置 示意 图 如 图 10 所 示 。 


NC ETs eton 
D 


N 


(b) 流 场 中 羟基 的 RHI 图 像 
图 10 Caltech Jul] He Sca ^ 

Fig.10 Caltech wind tunnel oblique detonation experiment 

实验 中 喷 管 出 口 马 赫 数 为 5 或 6, 可 以 达到 的 总 
温和 总 压 分 别 是 3 000 ~ 6 000 K, 总 压 为 11 ~ 
70 MPa ,来 流 条 件 匹 配 斜 爆 震 发 动机 燃烧 室 入 口 条 
件 。 实 验 中 使 用 共振 全 息 干 涉 (resonant holographic 
interferometry , RHI) 法 来 测量 OH 浓度 ,图 10(b) 分 
别 为 空气 来 流 、25° 横 面 以 及 氮气 来 流 、30° 横 面 实验 
羟基 分 布 照 片 。 实 验 结果 表明 可 通过 提高 来 流 马赫 
数 和 降低 总 炊 以 达到 抑制 提前 燃烧 的 目的 。 然 而 ， 
虽然 成 功 诱发 爆 震 波 的 起 爆 和 驻 定 ,实验 结果 与 理 
论 分 析 存 在 较为 明显 的 偏差 。 如 在 空气 来 流 工 况 下 
测量 的 波 角 为 45° ,而 理论 值 为 58°。 在 氮气 来 流 工 
况 下 理论 上 爆 震 波 将 会 发 生 脱 体 , 而 这 一 结论 没有 
在 实验 中 复 现 ,也 体现 了 驻 定 斜 爆 震 波 相 关 实验 的 
难度 。 


43] 
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南京 理工 大 学 与 中 科 院 力学 所 的 研究 人 员 以 乙 

烯 作为 燃料 , 横 面 角度 为 25° ,在 激 波 风 洞 中 开展 了 
斜 爆 震 波 驻 定 实验 ,试验 有 效 时 间 为 6 ms'” 。 试 验 
较为 清晰 地 捕捉 到 稳定 驻 定 的 斜 爆 震波 结构 ,如 图 


11 所 示 , 斜 爆 震 波 面 角度 为 81° +2°。 


29.218 ms 


x 


s: 


(a) 实验 时 间 太 29.218 ms 纹 影 照 片 
32.918 ms gam 
DW 


i 


(b) SEX] [8]4732.918 ms 纹 影 照片 


图 11 模 面 诱导 爆 震 波纹 影 照片 ” 


Schlieren photograph of wedge induced detonation 


[44] 


Fig. 11 

ROSATO 等 在 中 佛罗里达 大 学 来 流 马 赫 数 
为 4.4 加 热风 洞 中 开展 了 模 面 诱导 斜 爆 震 波 实验 ， 
在 30" 枫 面 .燃料 当量 比 0.7 ~1.2 时 捕捉 到 了 驻 定 
的 斜 爆 震 波 ( 图 12)。 通 过 改变 总 温 、 总 压 和 当量 比 
等 来 流 参数 得 到 3 种 主要 燃烧 模式 , 即 激 波 诱导 燃 
烧 模 式 (总 温 、 总 压 和 当量 比较 低 时 ) ,高 总 温 、 高 总 
压 来 流 (P, =5.6~5.9 MPa,T, 21050 ~1100 K) H} 
的 驻 定 爆 震 燃 烧 模 式 , 以 及 来 流 介 于 这 二 者 之 间 的 
振荡 马赫 盘 诱 导 燃 烧 模 式 。 

在 受 限 空间 及 超声 速 来 流 条 件 下 ,壁面 边界 层 
效应 使 流 场 变 得 更 为 复杂 。 刘 或 等 “提出 一 种 受 
限 空间 内 爆 震 波 驻 定 稳定 性 增强 方法 并 在 中 国 空气 
动力 研究 与 发 展 中 心 连续 直 连 式 风 洞 上 开展 了 试验 
研究 ,实验 以 H, 为 燃料 ,总 压 达 4 MPa, 总 温 约 为 
2 500 ~2 600 K, 复 现 了 马赫 8 飞行 条 件 。 通 过 引入 
近 壁 区 不 可 燃气 体 层 来 减 小 上 壁面 燃料 含量 ,进而 
减弱 爆 震 波 在 上 壁面 的 马赫 反射 以 增强 斜 爆 震 波 驻 
定 的 稳定 性 ,未 采用 该 方法 的 实验 车 次 中 马赫 杆 导 
致 热 秦 塞 进而 破坏 了 和 斜 爆 震波 的 驻 定 (图 13)。 
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图 12 不 同 工 况 下 3 种 燃烧 模式 
Fig. 12 Three combustion modes under 


different working conditions ^ 


(a) 未 采用 稳定 性 增强 方法 


(b) 采用 驻 定 稳定 性 增强 方法 


图 13 封闭 空间 斜 爆 震 波 高 速 摄影 照片 ” 
Fig.13 High speed photograph of oblique 


. 2 46 
detonation wave in enclosed space 


不 同 于 单 攀 面 诱导 起 爆 ,VERAAR 45 i E 


续 双 锥 构 型 .H; 燃料 进行 激 波 诱导 燃烧 原理 验证 试 
验 (图 14a)。 上 游 锥 用 于 进一步 压缩 来 流 提 升 其 温 
度 和 压强 ,下 游 锥 用 于 诱导 燃烧 。 实 验 捕捉 到 2 种 
燃烧 模式 ,第 1 种 发 生 在 大 角度 锥 体 头 部 的 边界 层 
分 离 区 内 (图 14b) , 这 种 燃烧 模式 使 得 分 离 区 进 一 
步 增 大 ,同时 也 增加 了 锥 体 热 负荷 。 在 足够 高 总 温 
RM Be JG SR ARTE P ,在 大 角度 锥 体 后 部 捕捉 到 激 
波 诱 燃 现 象 如 图 14(c) 所 示 。 


(a) 双 锥 诱导 起 爆 实验 模型 


(b) 分 离 区 燃料 燃烧 


(c) 激 波 诱导 燃烧 高 速 摄影 照片 
图 14 ” 双 锥 诱导 斜 爆 震 波 高 速 摄影 照片 '” 


Fig. 14 Double cone induced oblique detonation 
wave high speed photograph ^" 

KUDO 45^ 1E AE ER 25 p rp 2T JE T RAUS 
波 稳定 传播 实验 ,结果 表明 斜 爆 震波 稳定 传播 的 条 
件 是 高 初始 压力 和 较 大 的 内 壁 曲率 半径 ,临界 条 件 
是 矩形 截面 弯 管 内 壁 曲率 半径 等 于 胞 格 宽度 的 14 ~ 
40 倍 。IWATA 4&9 使 用 两 级 轻 气 炮 将 直径 为 
9. 52 mm 的 球形 弹丸 加 速 到 1 800 ~ 2 200 m/s 射 人 
H, +0, + Ar 预 混 气 中 。H, 以 垂直 射 弹 方 向 注入 观 
测 段 并 通过 改变 点 火 前 等 待 时 间 形 成 不 同 浓度 梯 
度 , 探 究 了 浓度 梯度 对 驻 定 爆 震波 的 影响 规律 ,并 在 
一 些 工 况 下 捕捉 到 CJ 爆 震 波 。 当 无 量 纲 直 径 低 于 
斜 爆 震波 形成 的 临界 值 , 爆 震波 的 CJ 特性 在 较 小 的 
波 曲 率 下 部 分 体现 。THORNTON 45" 在 中 佛 罗 里 
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达 大 学 Hyperreact 实验 装置 中 开展 来 流 马 赫 数 为 5 
时 不 同 角度 模 面 (0 = 12° ,20° ,30°) 诱导 起 爆 实验 ， 
最 终 没 有 捕捉 到 驻 定 的 爆 震 波 ,通过 标记 燃烧 产物 
在 20°* 和 30° 横 面 角度 时 观测 到 波 后 间 钦 性 化 学 反 
应 进程 。 林 志 勇 “" 和 韩 旭 ” 在 国防 科技 大 学 燃烧 
加 热 超声 速 试验 台 开 展 高 静 温 斜 爆 震波 驻 定 实 验 , 采 
用 小 型 阵列 喷 管 ,燃料 通过 喷 管 喉 部 喷 出 。 此 外 考虑 
壁面 冷却 技术 达到 抑制 提前 燃烧 的 目的 ,捕捉 到 驻 定 
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据 , 斜 爆 震 波 过 渡 区 结构 取决 于 压缩 波 交点 高 度 和 
坚 直 位 置 诱导 区 斜 爆 震波 高 度 特征 长 度 的 比值 , 当 
该 值 小 于 1, 压缩 波 快 速 收 敛 形成 突 路 型 起 爆 ,反之 
则 引起 平滑 过 渡 。 

YANG 等 对 具有 平滑 过 渡 的 斜 爆 震波 流 场 
来 流 密 度 / 温 度 施加 正弦 扰动 的 数值 模拟 , 结果 表 
明 ;连续 扰动 前 弱 了 爆 震 波 生 成 三 波 点 的 能 力 ,扰动 
波 波 数 是 控制 斜 爆 震波 振荡 的 重要 参数 ,同时 , 斜 爆 


的 斜 爆 震 波 以 及 波 后 横 波 结 构 。 通 过 改变 燃料 当量 
比 等 参数 进行 了 一 系列 变 工 况 实验 ,结果 表明 :当量 
比较 高 时 , 斜 爆 震 波 起 爆 所 需 时 间 对 斜 辟 角度 变化 较 
为 敏感 。 

LEFEBVRE 等 ' 较 早 地 对 高 速射 弹 诱导 的 爆 
震波 驻 定 特 性 开展 了 数值 研究 ,结果 表明 和 斜 爆 震波 
的 驻 定 对 来 流 马 赫 数 较为 敏感 。 在 略 小 于 CJ 爆 震 
马赫 数 来 流下 , 爆 震 波形 成 马赫 反射 诱发 爆 震波 上 
传 破坏 驻 定 的 爆 震 波 结构 。 周 平等 59 基于 无 黏 候 
设 下 的 数值 模拟 结果 表明 圆 球 诱导 驻 定 爆 震波 的 同 
时 存在 强 过 驱 爆 震波 、 弱 过 驱 爆 震波 .反应 激 波 以 及 
斜 激 波 ,其 具体 结构 取决 于 流 场 中 的 达 姆 科勒 数 
Da, GUO 等 5 对 当量 比 为 工 的 氧气 /空气 预 混 可 
燃气 诱导 的 爆 震 波 开展 了 数值 模拟 研究 ,忽略 黏 性 
的 结果 表明 : 随 着 来 流速 度 或 栅 面 角度 的 增 大 , 斜 爆 
震波 结构 发 生 了 由 突 跃 型 过 渡 向 平滑 型 过 渡 的 转 
变 , 爆 震波 内 部 流 场 的 不 稳定 性 受到 抑制 。 同 时 , 增 
大 来 流速 度 在 增加 爆 震 波 驻 定 稳定 性 的 同时 也 增加 


震波 的 自 适 应 能 力 使 其 能 够 削弱 外 部 扰动 的 影响 。 
HUANG 等 ' 中 对 不 同 活化 能 下 具有 平滑 过 渡 、 突 跃 
过 渡 和 弱 爆 震 结 构 的 爆 震 波 开展 二 维 数值 模拟 ,人 研 
究 化 学 反应 活化 能 对 斜 爆 震 波 燃 烧 流 场 的 影响 ,将 
理论 分 析 得 到 的 反应 区 长 度 与 数值 模拟 结果 进行 对 
比 发 现 , 沿 横 面 流动 采用 等 压 燃 烧 假 设 比 等 容 燃 烧 
假设 更 为 合理 。YAO 等 | 通过 求解 欧 拉 方 程 ,研究 
了 有 限 长 棉 面 后 部 膨胀 波 对 斜 爆 震 波 驻 定 的 影响 ， 
其 结果 表明 随 来 流 马赫 数 提高 ,对 膨胀 波 影 响 增 大 ， 
膨胀 波 通 过 降低 斜 爆 震 波 过 驱动 度 使 得 总 压 损失 减 
小 。GUO 等 '” 通过 数值 求解 二 维 欧 拉 方 程 对 比 了 
具有 9 组 分 19 步 和 9 组 分 34 步 H,/0, 化 学 反应 机 
理 下 斜 爆 震波 结构 差异 ,发现 斜 爆 震 波 的 驻 定 速度 
与 化 学 反应 放 热 速率 (the exothermic rate) 成 正比 ， 
HO, 自 由 基 最 先 出 现在 诱导 区 内 ,H,0, 在 起 爆 和 加 
速 放 热 过 程 中 其 主要 作用 。TENG 等 '” 针对 马赫 数 
7 ~8 应 用 场景 下 斜 爆 震 波 驻 定 流 场 开展 数值 研究 ， 
结果 表明 爆 震 波 的 驻 定 取决 于 来 流 马赫 数 (M ) 和 


了 效率 损失 。MIAO 4&7 对 两 种 过 渡 结构 斜 爆 震 波 
附近 施加 扰动 的 计算 结果 表明 , 驻 定 的 斜 爆 震 波 具 
有 一 定 的 抗 扰动 能 力 ,具有 平稳 过 渡 结 构 的 斜 爆 震 
波 恢复 到 稳定 状态 的 时 间 更 短 , 突 跃 型 过 渡 结 构 爆 
震波 重 构 耗 时 更 长 。 

对 于 爆 震 波 过 渡 区 结构 判 据 , WANG 和 QIN 
等 ”3 分 别提 出 基于 速度 的 判别 准则 。WANG 
等 [| 以 波 后 当地 流动 速度 与 CJ 爆 震 速度 的 比值 作 
为 过 渡 区 结构 的 判别 准则 , 即 当 更 = wu <1 时 
过 渡 区 结构 为 突 跃 型 ,反之 则 为 平滑 型 过 渡 。QIN 
等 1 对 不 同 来 流 温度 下 和 氧气 /空气 预 混 气 诱导 的 爆 
震波 结构 开展 数值 模拟 ,结果 表明 相 比 于 来 流速 度 ， 
温度 对 爆 震 速度 的 影响 可 以 忽略 不 计 。 较 低温 度 对 
应 突 路 过渡, 提高 温度 使 过 渡 区 结构 转变 为 突 跃 型 
过 渡 , 爆 震波 过 渡 区 结构 由 斜 爆 震 波 和 和 斜 激 波 的 角 
度 差 决定 , 斜 爆 震波 角度 由 爆 震 速度 和 来 流速 度 之 
间 的 竞争 机 制 主 导 。SHI 等 ' 引 认为 ,区 别 于 速度 判 


CTS BE CHS) ,降低 燃料 当量 比 使 得 非 定 常 斜 爆 震 
QIN 459 对 常规 攀 面 结构 加 以 改进 ,在 短 斜 辟 

后 面 加 一 个 可 移动 的 类 止 腔 结构 ,无 黏 假设 下 的 数 
值 模拟 结果 表明 : 斜 臂 -台阶 起 爆 缩短 了 和 斜 爆 震 波 诱 
导 区 长 度 , 其 整个 过 程 可 分 为 压缩 -膨胀 -压缩 3 个 阶 
Bt ,起 爆 位 置 随 人 台阶 位 置 移 动 而 改变 , 故 可 通过 调节 
合 阶 位 置 和 和 角度 以 实现 斜 爆 震波 的 主动 调控 。GUO 
等 ”通过 数值 模拟 研究 了 水 蒸气 对 H,/0,/Ar BERE 
和 斜 爆 震 波 流 场 的 影响 ,发 现在 一 定 质量 流量 的 水 蒸 
气 影 响 下 , 斜 爆 震 波 仍 可 正常 起 爆 和 驻 定 , 且 不 会 影 
响 过 渡 区 结构 , 斜 激 波 和 爆 震 波 角 度 随 水 蒸气 来 流 
质量 流量 的 增加 而 增 大 ,其 对 平滑 过 渡 结 构 的 斜 爆 
震波 受 影响 较 小 ,更 为 稳定 。 王 成 等 ”通过 理论 分 
析 给 出 了 爆 震 波 驻 定 的 临界 马赫 数 , 并 采用 单 步 总 
包 反 应 化 学 反应 机 理 ,分别 开 展 有 条 无 黏 条 件 下 爆 
震波 驻 定 、 上 传 的 瞬 态 数值 模拟 研究 。 结 果 表明 :只 
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有 当 来 流 马 赫 数 大 于 临界 马赫 数 时 爆 震 波 才能 驻 
定 ,否则 斜 爆 震波 将 不 断 上 传 。 爆 震波 在 考虑 茜 性 
下 的 上 传 速度 高 于 无 黏 情 况 。 

除 单 栅 面 诱导 的 爆 震波 基本 结构 外 ,针对 传统 
单 棉 面 对 来 流 条 件 要 求 苛刻 的 问题 ,韩信 等 “提出 
一 种 利用 攀 面 鼓 包 强制 起 爆 方 法 ,并 通过 数值 求解 
二 维 多 组 分 欧 拉 方 程 验证 其 对 煤油 燃料 起 爆 的 促进 
作用 。XIANG 等 "通过 数值 模拟 并 考虑 流体 黏 性 
影响 分 析 鼓 包 诱 导 爆 震波 的 波 面 结构 。 结 果 表 明 : 
随 着 鼓 包 半径 增 大 ,诱导 区 长 度 变 短 ,在 茜 性 作用 下 
流 场 出 现 涡 结构 和 流动 分 离 使 得 斜 爆 震 波 结构 更 为 
复杂 。QIN 等 "在 棉 面 末端 以 下 喷 注 平行 同 向 热 
射流 的 方式 调控 斜 爆 震 波 流 场 结构 并 通过 数值 模拟 
验证 。LI 等 "采用 热 射 流 主动 调控 方法 , 即 在 模 面 
上 诱导 区 末端 位 置 喷 注 热 射流 形成 气动 棉 面 诱发 起 
爆 和 驻 定 ,并 发 现 通过 调整 射流 的 喷 注 位 置 和 强度 
可 对 和 斜 爆 震波 进行 调控 。WANG 557 3e jg LL Ag" 
相同 方法 证 实 热 射流 对 爆 震 波 起 爆 的 促进 作用 。 

针对 实际 飞行 来 流下 预 混 燃 料 在 燃烧 室 受 限 空 
间 内 的 点 火 起 爆 过 程 ,西安 交通 大 学 杜 鹏 、 薛 瑞 
等 (中 采用 11 组 分 10 反应 步 的 煤油 /氧气 化 学 反应 
动力 学 模型 ,对 不 同 来 流 马赫 数 及 燃料 当量 比 喷 注 
条 件 下 的 斜 爆 又 燃烧 室 进行 数值 研究 ,获得 其 对 燃 
烧 室 内 起 爆 驻 定 、 爆 色 波 波 面 结构 及 推进 性 能 的 影 
响 规律 (图 15)。 
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(a) 不 同 燃料 当量 比 数值 纹 影 (从 上 至 下 : p=0.7, 970.6. p=0.5) 


苹 瑞 ,等 : 斜 爆 震 燃烧 与 斜 爆 震 发 动机 研究 进展 251 


y/mm 


y/mm 


Wmm 


x/mm 


(b) 不 同 燃料 当量 比 斜 爆 震波 放大 结构 与 温度 分 布 
(从 上 至 下 : p=0.7、p=0.6、p=0.5) 


图 15 斜 爆 震波 数值 计算 
Fig.15 Numerical calculation of oblique detonation wave 
研究 结果 表明 :燃烧 室 人 口 马 赫 数 为 4.3 时 , 超 
声速 来 流 与 壁面 边界 层 的 作用 加 速 了 点 火 起 爆 过 
程 , 爆 又 波 在 短 时间 内 完成 驻 定 , 随 着 来 流速 度 增 
大 , 爆 麦 波 驻 定位 置 逐 渐 向 下 游 移动 。 爆 帮 波 与 边 
界 层 相 互 作用 产生 的 分 离 泡 内 的 燃烧 产物 含量 远 低 
于 核心 区 ,造成 爆破 波 贯穿 跨度 减 小 ;燃料 当量 比 会 
显著 影响 爆 又 波 波 面 结构 , 减 小 当量 比 使 得 斜 爆 销 
波 稳定 性 降低 ,使 得 原先 光滑 的 波 面 转变 为 “锯齿” 
状 结构 ,具有 这 种 不 稳定 的 “ 句 肯 ” 爆 寿 波 流 场 会 显 
著 降 低 发 动机 推进 性 能 。 


[n] 


3 ”和 斜 爆 震 发 动机 研究 现状 


爆 震 燃烧 是 一 种 典型 的 增 压 燃烧 模式 ,将 斜 爆 
震 燃 烧 应 用 于 高 超声 速 推 进 早 在 20 世纪 40 年 代 就 
已 提出 。 目 前 ,按照 燃料 喷 注 位 置 的 不 同 可 将 斜 
爆 震 发 动机 分 为 两 种 形式 , 即 内 喷 式 和 外 喷 式 ,其 概 
念 模型 如 图 16 所 示 。 外 喷 式 斜 爆 震 发 动机 指 的 是 
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燃料 喷 注 位 置 在 进 气 道 ,其 优点 是 燃料 和 来 流 空 气 
掺 混 距 离 更 长 , 掺 混 效 果 更 好 ,但 也 会 造成 一 定 程 度 
的 燃料 浪费 ,并 可 能 在 一 定 程度 上 破坏 进 气 道 部 件 
的 有 效 工 作 ; 相 比 于 外 喷 式 ,内 喷 式 在 相对 更 为 狭小 
的 空间 内 完成 燃料 混合 ,其 燃料 /空气 混合 均匀 程度 
降低 , 旦 其 可 能 造成 燃料 在 高 温 边 界 层 内 提前 点 火 
燃烧 。 因 此 ,内 喷 式 和 斜 爆 震 发 动机 更 适合 选择 上 自 点 
火 温 度 较 高 \ 点 火 延迟 时 间 较 长 的 燃料 。 


进 气 首 "us 


斜 激 波 


EFIE 
(a) 外 喷 式 


斜 激 波 


ET 
(b) 内 喷 式 
图 16 和 斜 爆 震 发 动机 典型 结构 

Fig.16 Typical structure of oblique detonation engine 

斜 爆 震 发 动机 理论 分 析 方 面 ,1991 年 , MENEES 
等 “对 单 级 入 轨 飞 行 器 整体 推进 性 能 进行 理论 分 
析 , 对 几 种 碳 氢 燃料 的 斜 爆 震 发 动机 与 超 燃 冲压 发 
动机 进行 对 比 ,研究 发 现在 高 马赫 数 飞行 应 用 场景 
下 , 斜 爆 震 发 动机 表现 出 更 好 的 推进 性 能 。 王 爱 
峰 ' 对 斜 爆 震 发 动机 工作 全 过 程 ( 进 气压 缩 、 燃 料 
掺 混 、 燃 烧 和 膨胀 做 功 ) 进行 数学 建 模 分 析 , 研 究 不 
同 飞行 马赫 数 、 进 气 道 压 缩 角 、 棉 面 角度 等 参数 变 
化 ,也 证 明了 在 相同 条 件 下 和 斜 爆 震 发 动机 表现 性 能 
更 优 。 杨 脑 飞 等 “建立 了 斜 爆 震 发 动机 准 一 维 模 
型 并 分 析 其 性 能 ,结果 表明 处 于 CJ 状态 的 爆 震 波 具 
有 更 高 的 比 冲 ,影响 该 发 动机 比 冲 的 主要 因素 是 来 
流 马赫 数 和 尾 喷 管 膨胀 面积 。 马 凯 夫 等 ”通过 CJ 
爆 震 理论 给 出 了 高 马赫 数 超 燃 冲压 发 动机 和 和 斜 爆 震 
发 动机 的 气动 设计 原则 。 此 外 ,针对 飞行 马赫 数 9 
应 用 场景 提出 一 种 二 维 斜 爆 震 发 动机 模型 并 进行 数 
值 模拟 。 

XIANG 等 .提出 一 种 对 称 双 横 面 斜 爆 震 燃烧 
组 织 方 式 ,并 得 到 两 种 典型 流 场 结构 , 即 马 赫 作 用 和 
正则 作用 。 当 两 道 斜 爆 震 波 相交 时 形成 马赫 作用 ， 
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马赫 杆 的 长 度 随 着 上 下 枫 面 的 垂直 距离 增加 而 增 
大 ; 当 没 有 形成 斜 激 波 时 发 生 正则 作用 , 相 比 于 单 棉 
面 诱导 的 斜 爆 震 波 流 场 , 双 棉 爆 震 波 诱导 区 温度 更 
高 ,长 度 更 短 。ZHANG 等 ”对 H, 燃料 斜 爆 震 发 动 
机 燃烧 室内 爆 震 波 不 同 反 射 位 置 下 波 面 驻 定 流 场 及 
燃烧 特性 开展 数值 模拟 研究 ,在 不 同 的 爆 震 波 反 射 
位 置 工 况 下 均 实 现 了 驻 定 ,并 通过 形成 气动 收敛 -发 
散 喷 管 产生 驻 定 的 过 驱动 正 爆 震波 结构 , 发 散 段 使 
得 正 爆 震波 后 面 的 亚 声 速 流 场 被 加 速 到 超声 速 以 防 
止 下 游 扰 动向 上 游 传 播 。 

ALEXANDER 等 中 提出 一 种 以 H, 为 燃料 的 激 
波 诱导 燃烧 发 动机 并 进行 数值 模拟 研究 ,燃料 喷 注 
采用 交错 悬臂 的 方式 ,在 有 限 空 间 内 形成 了 驻 定 的 
斜 爆 震波 。 此 外 ,他 们 在 计算 发 动机 推力 性 能 时 考 
虑 了 燃料 喷 注 动量 在 推力 方向 上 的 增益 ,得 到 的 比 
冲 为 683 s。 相 比 于 无 限 长 棉 面 上 驻 定 斜 爆 震 波 流 
场 的 研究 ,针对 和 斜 爆 震 发 动机 的 研究 须 考 虑 斜 爆 震 
波 在 受 限 空间 内 的 驻 定 及 燃烧 组 织 。 

杜 大 等 "选取 马赫 数 10、 具 有 曲面 压缩 段 的 斜 
爆 震 发 动机 进 气 道 进行 数值 模拟 ,重点 研究 壁面 温 
度 对 斜 爆 震 发 动机 进 气 道 的 影响 。 结 果 表 明 : 增 加 
壁面 温度 有 利于 延缓 层 流 转换 ,转换 潮流 状态 下 进 
气 道 出 口 边 界 层 较 厚 , 约 为 相同 壁 温 条 件 下 层 流 状 
态 的 3 倍 。 边 靖 等 “针对 飞行 马赫 数 8 ~ 10 ,通过 
数值 模拟 对 比 了 两 道 等 强 激 波 以 及 斜 激 波 -等 箭 两 
种 不 同 前 体 压缩 方式 的 进 气 道 所 对 应 的 发 动机 内 矢 
爆 震 波 结构 及 总 压 损失 的 影响 。 结 果 表 明 : 前 体 压 
缩 方式 会 影响 斜 爆 震 波 过 渡 区 结构 ,等 强 激 波 压缩 
下 温 升 更 高 ,对 应 的 斜 爆 震 波 点 火 起 爆 距 离 更 短 , 有 
利于 减 小 发 动机 尺寸 。 同 时 , 相 比 于 和 斜 激 波 -等 录 压 
缩 ,等 强 激 波 压 缩 具 有 更 大 的 燃烧 总 压 恢 复 系数 ,但 
其 燃烧 室 出 口 截面 的 绝对 总 压 较 小 。 陈 嘉 豪 等 9 
针对 马赫 数 10 高 超声 速 飞行 锅 , 基 于 H 与 空气 预 
混 来 流 ,对 斜 爆 震 发 动机 二 维 一 体 化 模型 开展 数值 
模拟 ,得 到 来 流 参数 与 构 型 匹配 对 爆 震 燃烧 组 织 的 
初步 调控 规律 。QIN 等 1 建立 类 似 两 级 压缩 进 气 
道 的 棉 面 配置 来 诱导 斜 爆 震 波 ,其 中 大 角度 棉 面 用 
于 主动 控制 斜 爆 震 波 ,并 通过 数值 求解 二 维 欧 拉 方 
程 加 以 验证 ,结果 表明 该 攀 面 配置 可 以 在 较 小 总 压 
损失 下 实现 爆 震 波 驻 定 , 增 大 二 级 棉 面 锥 角 将 减 小 
斜 爆 震 波 诱导 区 长 度 ,二 级 棉 面 角度 的 调整 取决 于 
不 同 来 流 马 赫 数 下 作用 在 该 斜 辟 上 的 力 , 当 增 大 来 
流 马 赫 数 时 ,为 更 好 稳定 斜 爆 震 波 , 需 减 小 二 级 攀 面 
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小 


角度 。 

由 于 高 马赫 数 来 流 所 带 来 的 复 现 高 总 温 . 总 压 
难题 , 针对 高 马赫 数 斜 爆 震 的 实验 研究 较 少 。 
ZHANG 等 ”以 H, 为 燃料 ,在 中 国 科 学 院 力学 研究 
所 JF-12 激流 风 洞 开展 斜 爆 震 燃烧 原理 (图 17) 实 验 
研究 ,采用 压缩 段 平行 文 板 喷 注 燃料 的 方式 ,在 燃烧 
室 捕 捉 到 了 驻 定 的 斜 爆 震波 ,如 图 18 所 示 。 公 开 的 
两 次 实验 结果 捕捉 到 了 强 爆 震 和 弱 爆 震 模 式 , 证 明 
实现 斜 爆 震 波 起 爆 及 驻 定 的 可 行 性 。 


图 17 ”和 斜 爆 震 发 动机 实验 模型 示意 图 “ 
Fig.17 Schematic diagram of oblique detonation 


engine experimental model" 


(a) Test No.20190705 


(b) Test No.20190710 
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Fig.18 Strong and weak oblique detonation 


combustion modes *! 


韩信 等 “进一步 在 JF-12 激 波 风 洞开 展 马赫 数 

9 冷 态 RP-3 航空 煤油 斜 爆 震 发 动机 自由 射流 实验 

研究 。 针 对 RP-3 煤油 燃料 点 火 延迟 时 间 长 的 自身 

寺 点 ,应 用 鼓 包 强 制 起 爆 技术 ,获得 了 驻 定 的 爆 震 波 
流 场 结构 (图 19) 。 

西安 交通 大 学 DU 等 ”提出 了 一 种 燃烧 室内 喷 

式 斜 爆 震 发 动机 全 流 道 构 型 ,该 构 型 包含 进 气 道 燃 
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烧 室 和 尾 噶 管 3 大 部 件 。 图 20 为 以 马赫 数 10、 
30 km 为 设计 点 所 设计 的 基于 和 斜 爆 震 的 发 动机 全 流 
道 构 型 ,并 充分 研究 了 不 同 燃 料 喷 注 当量 比 及 飞行 
马赫 数 下 的 激 波 系 、 燃料 挫 混 、 斜 爆 震 波 起 爆 及 其 驻 
定 以 及 对 应 发 动机 性 能 等 。 


Bump 


(a) 安装 鼓 包 


(b) 未 安装 鼓 包 


图 19 两 次 实验 中 斜 爆 震 发 动机 燃烧 室 
模型 高 速 摄影 照片 
Fig. 19 High-speed photographs of oblique detonation 


engine combustion chamber models in two tests * 


图 20 斜 爆 震 发 动机 一 体 化 内 流 道 设计 外 


Fig.20 Integrated inner channel design of oblique 


: NC 
detonation engine! | 


图 21 是 当 喷 注 燃料 当量 比 为 0.8 时 所 对 应 的 
流 道内 的 燃料 分 布 与 压强 分 布 。 可 以 看 出 ,通过 吸 
除 及 相应 的 混合 段 设计 ,燃料 /空气 在 达到 斜 劈 段 前 
实现 了 较 好 的 挨 混 上 且 未 造成 燃料 卷 人 高 温 边 界 层 所 
带 来 的 提前 燃烧 。 中 心 支 板 及 壁面 燃料 喷 注 所 诱导 
的 激 波 在 燃烧 室 壁面 不 断 反 射 ,燃料 与 空气 在 此 波 
系 所 构成 的 流 道中 不 断 增 压 、 增 温 掺 混 。 

图 22 为 燃烧 室 横 面 附 近 不 同 展 向 位 置 截面 的 
温度 分 布 。 整 个 斜 爆 震 波 呈 三 维 结构 , 越 靠近 展 向 
侧 壁 面 , 爆 震 波 的 角度 越 大 ,燃烧 最 高 温度 出 现在 中 
心 对 称 截面 爆 震波 后 。 结 合 爆 震 波 理 论 极 曲线 分 析 


投稿 网 站 :http://cjam. xjtu. edu. en” 微 信 公 众 号 :应 用 力学 学 报 


254 应 用 力学 学 报 


可 知 , 在 此 模 面 来 流下 的 理论 爆 震 波 角 度 为 46. 9°。 
而 数值 模拟 所 得 的 爆 震 波 角 为 47.5° ,考虑 到 所 采用 
的 实际 非 预 混 所 带 来 的 燃料 非 完全 预 混 以 及 爆 震 波 
的 三 维特 征 ,其 与 理论 爆 震 角 的 误差 较 小 。 


C,H., 0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 


0 
Wall rS 
" (a) 燃料 质量 分 数 
k- 
OSZ 
E | 
P/kPa 0 10203040 


2 
XR e 
2» 
(b) 压强 分 布 
图 21 燃料 及 压强 分 布 (当量 比 0.8) 7 


Fig.21 Fuel and pressure distribution 


C equivalent ratio 0. 8) 5" 


T/K 500 11251 7502 3753 000 


图 22 ”燃烧 室 横 面 处 爆 震 波 温 度 分 布 (当量 比 0.8) 77 
Fig.22 Temperature distribution of detonation wave at 
wedge surface of combustion chamber 


( equivalent ratio 0. 8) 5" 


表 Y 为 不 同 当 量 比 所 对 应 的 爆 震 波 角 的 理论 与 


第 41 卷 
数值 计算 值 对 比 , 可 以 看 出 在 相同 棉 角 下 爆 震 波 角 
随 着 燃料 当量 比 增 大 而 增加 ,数值 模拟 所 得 爆 震 波 
角 与 理论 值 吻合 较 好 。 

表 1 理论 与 数值 计算 值 对 比 


Tab.1 Comparison of theoretical and numerical values 


Tu p=1.2 o=0.8 9 -0.6 

数值 计算 结果 /(°) 50.3 47.5 41.8 
理论 计算 结果 /(°) 52.5 47.1 42.7 
误差 /(°) 2.2 0.4 0.9 


图 23 与 图 24 为 当 燃 料 当量 比 增 大 到 1.2: 时 和 斜 
臂 附 近 沿 展 向 不 同 截面 爆 震 波 所 对 应 的 温度 和 压力 
分 布 。 


T/K 500 11251 7502 375 3 000 


(a) z-0m 


T/K 500 11251 7502 3753 000 


x/m 
(b) z-0.025 m 


TR 500 11251 7502 3753 000 


` 3.40 3.45 3.50 3.55 
x/m 


(c) z-0.05 m 


图 23 ”燃烧 室 攀 面 处 爆 震 波 温度 分 布 (当量 比 1.2) 77 


Fig.23 Temperature distribution of detonation wave at wedge 


surface of combustion chamber ( equivalent ratio 1. 2) *"' 
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P/kPa 0 100 200 300 400 500 


3.40 3.45 


图 24 


P/kPa 0 100200 300 400 500 


(b) z-0.025 m 


燃烧 室 棉 面 处 爆 震 波 压强 分 布 (当量 比 1.2) 77 
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P/kPa 0 100 200 300 400 500 


3.50 3.55 340 3.45 3.50 3:59 
x/m x/m 


(c) z=0.05 m 


Fig.24 Pressure distribution of detonation wave at wedge surface of combustion chamber ( equivalent ratio 1. 2) 1571 


相对 于 0.8 当量 比 工 况 , 爆 震波 后 的 温度 更 为 
均匀 而 喷 管 上 壁面 分 离 区 的 温度 与 尺度 则 有 所 减 
少 , 表 明 此 时 靠近 壁面 的 燃料 更 多 地 参与 爆 震 燃烧 。 
沿 流 道 高 度 方向 的 整个 爆 震 波 面 ,局 部 的 拟 正 爆 震 
波 减 少 , 且 越 靠近 壁面 整体 的 斜 爆 震 波 模 式 更 为 
明显 。 


T/K 500 11251 7502 3753 000 


T/K 500 11251 7502 3753 000 


(b) z-0.025 m 


图 25 与 图 26 为 当 燃料 当量 比 由 0. 8 减 小 到 
0. 6 时 斜 劈 附近 沿 展 向 不 同 截面 爆 震 波 所 对 应 的 温 
度 和 压力 分 布 。 此 时 喷 管 上 壁面 回流 区 斥 度 增 大 ， 
且 波 的 角度 减 小 , 且 整 个 波 并 未 与 上 壁面 相交 ,进而 
使 得 波 后 温度 不 均匀 程度 增 大 。 


T/K 500 1125175023753 000 


: 340 345 3.50 3.55 
x/m x/m 


(c) z-0.05 m 


图 25 BREE Z PET IRE ci E4368 (C p 0.6) 97 


Fig.25 Temperature distribution of detonation wave at wedge surface of combustion chamber ( equivalent ratio 0. 6) *" 
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图 26 燃烧 室 模 面 处 爆 震波 压强 分 布 (当量 比 0.6) 07 


Fig.26 Pressure distribution of detonation wave at wedge surface of combustion chamber ( equivalent ratio 0. 6) ° 


随后 ,对 不 同 飞行 速度 下 流 场 特征 与 性 能 变化 
开展 研究 。 图 27 和 图 28 分 别 为 以 马赫 数 9( 五 = 
30 km) 和 马赫 数 8 (H =28 km) 来 流 时 模 面 不 同 截 面 
所 对 应 温度 与 压强 分 布 。 随 着 来 流 马赫 数 降低 , 爆 震 
波 后 的 温度 沿 流 道 高 度 方向 的 不 均匀 性 增 大 ,靠近 模 
面 边界 层 的 高 温 区 减 小 而 近 上 壁面 高 温 区 增 大 。 


表 2 展示 了 不 同 飞行 马赫 数 下 整个 发 动机 包含 
流 道 摩擦 阻力 燃料 喷 注 以 及 壁面 推力 积分 所 对 应 
的 发 动机 比 冲 对 比 ,可 以 看 出 , 随 着 飞行 马赫 数 提 
升 ,发 动机 比 冲 逐 渐 减 小 ,在 马赫 数 8 下 达到 最 大 值 
为 715.4 s, 相 较 于 目前 超 燃 冲压 发 动机 在 同样 来 流 
条 件 下 比 冲 性 能 有 所 提升 。 
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(b) 温度 


图 27 燃烧 室 模 面 处 爆 震波 压强 与 温度 分 布 (马赫 数 9) 77 


Fig.27 Pressure and temperature distribution of detonation wave at wedge surface of combustion chamber (Ma 9) pe 
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图 28 ”燃烧 室 模 面 处 爆 震 波 压 强 与 温度 分 布 (马赫 数 8) 77 


Fig.28 Pressure and temperature distribution of detonation wave at wedge surface of combustion chamber (Ma 8) 5 


表 2 We xe md A m EU 
Tab.2 Comparison of engine specific impulse at 


different flight Mach numbers"! 


M, 马赫 数 8 马赫 数 9 马赫 数 10 
H/km 27 30 30 
Lan/s 632.8 513.8 383.2 
Linjection” S 86.7 86.7 86.1 
la/s 715.4 513.8 469.3 
4 dd 论 


和 斜 爆 震 作为 一 种 集中 释 热 的 高 马赫 数 燃烧 形 
式 , 能 够 显著 缩短 燃烧 室 长 度 ,减少 释 热 面积 ,是 高 
马赫 数 飞行 器 极 具 潜力 的 吸 气 式 动 力 方案 。 其 中 ， 
和 斜 爆 震 发 动机 内 流 道 各 部 件 的 匹配 设计 、 燃 料 喷 注 - 
混合 、 斜 爆 震 波 的 起 爆 与 驻 定 等 是 斜 爆 震 发 动机 研 
制 的 关键 技术 。 由 于 和 斜 爆 震 现象 及 波 面 结构 复杂 , 爆 
震波 驻 定 及 其 稳定 燃烧 机 制 未 有 效 揭示 以 及 高 马赫 
数 地 面 实验 模拟 困难 等 问题 , 斜 爆 震 发 动机 目前 仍 处 
于 基础 研究 阶段 ,其 技术 成 熟 度 较 低 。 建 议 从 以 下 几 
个 方面 研究 着 手 , 推 动 斜 爆 震 发 动机 工程 应 用 研制 。 

1) 目前 对 于 斜 爆 震 燃烧 的 数值 模拟 大 多 采用 
RANS 方法 求解 。 实 际 上 在 斜 爆 震 发 动机 中 ,其 燃 
烧 流 动 为 超 高 速 .高 压 的 极端 状态 ,其 相应 的 滑 流 及 


燃烧 等 高 精度 模型 匮乏 ,进而 限制 了 其 捕捉 精确 现 
象 及 数据 ,精确 模型 的 取得 还 有 赖 于 大 量 高 精度 实 
验 与 理论 的 不 断 开展 ,在 现 有 研究 水 平 条 件 下 ,后 续 
考虑 使 用 LES 方法 或 LES/RANS 方法 进行 初步 精 
细 化 流 场 模拟 是 了 解 斜 爆 震 燃烧 的 可 行路 径 。 

2) 斜 爆 震 发 动机 的 结构 优势 是 结构 简单 尺寸 小 
以 及 可 以 为 飞行 器 轻 量化 做 出 贡献 。 因 此 后 续 可 以 
考虑 飞行 器 /发 动机 一 体 化 设计 以 加 速 其 工程 应 用 。 

3) 作为 一 种 适用 于 高 超声 速 的 新 型 推进 技术 ， 
为 推进 工程 化 应 用 , 需 考虑 真实 飞行 条 件 下 的 地 面 
风 洞 实验 以 及 飞行 实验 。 进 一 步 地 ,对 其 在 更 宽 速 
域 下 的 应 用 场景 考虑 匹配 相应 的 组 合 推进 技术 以 最 
大 化 发 挥 爆 震 燃烧 的 明显 优势 。 

4) 在 工程 应 用 基础 研究 上 , 需 围绕 适用 于 斜 爆 
震 发 动机 多 流量 调节 的 燃料 ( 液 / 液 . 液 / 气 、 固 体 / 
气 ) 喷 注 - 摊 混 系统 ,液体 /固体 (粉末 ) 燃 料 斜 爆 震 起 
爆 与 稳定 燃烧 、 斜 爆 震 波 在 受 限 空间 内 的 传播 与 关 

影响 因素 . 斜 爆 震 燃烧 室 构 型 优化 设计 方法 、 斜 爆 

震 发 动机 燃烧 室 - 尾 喷 管 匹配 设计 方法 这 5 个 方面 
进行 深入 研究 ,以 加 速 斜 爆 震 发 动机 的 工程 研制 。 
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